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序列近似优化方法及其在火箭外形快速设计中的应用

彭　科，胡　凡，张为华，武泽平
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对序列近似优化方法在代理模型构造与采样策略等方面的不足，基于采样点局部密度，引入
与局部密度成反比的样本点影响体积概念，通过优化总影响体积确定径向基函数最优核宽度，满足序列近似

优化过程不同规模、非均匀样本条件下的函数近似需要；建立潜在可行域最大距离加点准则，并与潜在最优

加点准则结合平衡算法的探索能力与开发能力；建立三步收敛判定准则；构建改进序列近似优化的算法流

程。对于Ｇｏｌｉｎｓｋｉ减速器的优化设计问题，算法在目标函数调用４２次后便搜索到全局最优解，体现了其良好
的全局寻优能力与搜索效率。以“天航二号”火箭为例，建立其外形优化问题数学模型，所提优化方法在调用

原始计算模型１６５次之后便搜索到全局最优解，大大提高了设计效率，同时飞行试验也表明设计结果满足
要求。
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　　 序 列 近 似 优 化 （ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ
Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＳＡＯ）方法基于少量初始采样点构造
初始代理模型，采取一定的加点策略更新采样点，

逐步提高代理模型对最优解的近似精度，根据收

敛准则终止算法并输出最优解［１－４］。相比智能优

化算法，序列近似优化方法可在保证全局最优的

前提下大幅降低原模型调用次数，显著提高优化

效率［１］。代理模型构造与采样策略是序列近似

优化方法的两项关键技术，国内外学者对此进行

了大量研究［３－７］。

径向基插值模型在精度和鲁棒性方面皆较为

可靠［８］，是序列近似优化方法中被广泛使用的代

理模型，其核宽度的合理确定对近似精度有决定

性影响。文献［６］解决了采样点较为均匀条件下
的径向基函数核宽度确定问题；文献［４］提出了
一种采样点个数趋于无穷情况下的非均匀核宽度

确定方法；文献［１］提出了基于采样点局部密度
的核宽度确定方法，但算法中总影响体积这一关
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键参数依赖经验确定，难以实现最优的近似精度。

序列近似优化过程中样本点数量由少逐渐增多，

样本分布较不均匀，建立不同规模、非均匀样本的

径向基函数（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）核宽度
确定方法，对提高序列近似优化过程代理模型精

度、提高优化效率具有重要意义。

合理的加点策略是平衡算法探索能力与开发

能力以保证全局最优前提下提高算法收敛速率的

关键因素，目前常用的再采样策略主要有：ＥＩ准
则［９］、潜在最优加点准则、最大曲率准则、最小密

度加点准则等，现有准则各有特点，但皆难以同时

保证优化结果的全局性与收敛速率。

火箭外形设计问题是总体设计过程的重要问

题，不断提高外形设计效率是设计人员的不懈追

求。本研究基于样本点局部密度，引入与局部密

度成反比的样本点影响体积概念，通过优化总影

响体积确定径向基函数最优核宽度，并验证近似

效果；建立潜在可行域最大距离加点准则并与潜

在最优加点准则结合，平衡序列近似优化过程的

收敛速度与全局搜索精度；建立收敛判定准则；构

建改进序列近似优化的算法流程并通过算例分析

算法性能；以“天航二号”（ＴｉａｎＨａｎｇ－Ⅱ，ＴＨ－
Ⅱ）火箭为例，建立其外形优化问题数学模型，采
用序列近似优化方法求解并分析结果。

１　径向基函数最优核宽度确定方法

基本径向基函数的数学模型为：

ｓ（ｘ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ｗｉφｉ（ｒｉ） （１）

式中：Ｎ为采样点个数；ｗｉ为每个基函数的权系
数；φｉ（ｒｉ）为基函数；ｒｉ表示某点ｘ距点ｘｉ的距离，
即：ｒｉ＝ ｘ－ｘｉ。

取基函数为Ｇａｕｓｓ函数，即：

φ（ｒ）＝ｅｘｐ －
ｒ２

σ２( )
ｉ
＝ｅｘｐ －

（ｘ－ｘｉ）
Ｔ（ｘ－ｘｉ）
σ２( )
ｉ

（２）
式中，σｉ为基函数的核宽度。

基本径向基函数模型是一种非线性代理模

型，对线性模型预测误差较大，故将线性项引入径

向基代理模型，可以增加其线性泛化能力。其数

学模型为：

ｓ（ｘ）＝λ０＋∑
ｎ

ｊ＝１
λｊｘｊ＋∑

Ｎ

ｉ＝１
ｗｉφｉ（ｒｉ） （３）

式中，ｎ为设计空间维数，λｊ（ｊ＝０，１，２，…，ｎ）为
线性回归系数。

式（３）中前两项为样本点的线性回归模型：

珓ｓ（ｘ）＝λ０＋∑
ｎ

ｊ＝１
λｊｘｊ （４）

当Ｎ＞ｎ时，λｊ（ｊ＝０，１，２，…，ｎ）可通过最小
二乘法得到，进而得到珓ｓ（ｘ）。式（３）化为：

ｓ（ｘ）＝珓ｓ（ｘ）＋∑
Ｎ

ｉ＝１
ｗｉφｉ（ｒｉ） （５）

此时将Ｎ个训练样本代入式（５），求解线性方
程组即可求得基函数的权系数ｗｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ）。

下面选取线性模型

ｙ＝ｘ，－３＜ｘ＜３ （６）
与非线性模型

ｙ＝－５ｘ＋ｘ
２＋１０ｃｏｓ（２ｘ）＋１５
５０ ，－３＜ｘ＜３（７）

对基本径向基函数与含线性项径向基函数的近似

能力进行比较，结果如图１、图２所示，后者对线
性函数的近似能力显著高于前者，对非线性函数

的近似能力也略优于前者，体现了其很好的线性

和非线性泛化能力。

（ａ）线性函数
（ａ）Ｌｉｎｅａｒｆｕｎｃｔｉｏｎ

（ｂ）非线性函数
（ｂ）Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｕｎｃｔｉｏｎ

图１　基本径向基函数对测试函数的近似
Ｆｉｇ．１　ＥｌｅｍｅｎｔａｒｙＲＢＦｆｏｒｔｅｓｔｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ

式（２）中基函数的核宽度 σｉ对代理模型预
测精度有决定性影响，文献［１］提出了基于样本
点局部密度的核宽度σｉ计算方法，局部密度定义
如式（８）所示。

ρ（ｘ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ρｉ（ｘ）

ρｉ（ｘ）＝ｅ
－
ｘ－ｘｉ　

２

ｃ２

（８）

ｃ＝
ｄｍａｘ
槡ｎ

ｎ
槡Ｎ

（９）

·０３１·
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（ａ）线性函数
（ａ）Ｌｉｎｅａｒｆｕｎｃｔｉｏｎ

（ｂ）非线性函数
（ｂ）Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｕｎｃｔｉｏｎ

图２　含线性项径向基函数对测试函数的近似
Ｆｉｇ．２　ＲＢＦｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｌｉｎｅａｒｔｅｒｍｓｆｏｒｔｅｓｔｉｎｇ

ｆｕｎｃｔｉｏｎａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ

其中，ｄｍａｘ为样本点之间的最大距离。在单位立方

体［０，１］ｎ内，用ｄｍａｘ的上界槡ｎ代替ｄｍａｘ，得：

ｃ＝
ｍａｘ（ｄｍａｘ）

槡ｎ
ｎ
槡Ｎ

＝ 槡ｎ

槡ｎ
ｎ
槡Ｎ
＝ １ｎ
槡Ｎ

（１０）

在样本点分布较密的区域应使每个样本点的

影响适当减小，即核宽度 σｉ应相对较小，而在样
本点分布较为稀疏区域应取相对较大的核宽度

σｉ。算法步骤如下
［１］：

１）根据式（８）计算每个样本点的密度ρ（ｘｉ）；
２）按Ｖｉ／Ｖｊ＝ρｊ／ρｉ计算每个样本点的影响体

积之比；

３）根据∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｖｉ＝Ｖｔ计算得到每个样本点的影

响体积；

４）根据 σｉ＝
ｎＶ槡 ｉ估计每个样本点的影响半

径，即核宽度。

Ｖｔ为所有样本点的影响体积总和，其取值直
接决定各样本点对应核宽度，从而对径向基代理

模型精度产生影响，文献［１］中 Ｖｔ取值根据经验
给出。图３以函数 ｆ（ｘ）＝ｘｓｉｎ（１．５ｘ）为例，给出
了１０个随机采样点情况下不同Ｖｔ值对应代理模
型与原函数的对比情况；代理模型均方根误差

（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）随 Ｖｔ变化规律
如图４所示。由图可知，当Ｖｔ过小或过大皆不能
实现较好的近似效果，确定最优 Ｖｔ即可得到径向
基函数最优核宽度，对提高代理模型精度具有关

键意义。

图３　不同Ｖｔ值对应代理模型与原函数的对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓａｐｐｌｙｉｎｇ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＶｔｖａｌｕｅｓａｎｄｏｒｉｇｉｎａｌｍｏｄｅｌ

图４　不同Ｖｔ值对应代理模型均方根误差

Ｆｉｇ．４　ＲＭＳＥｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔＶｔ

最优Ｖｔ值与样本在设计空间的分布有关，对
样本数量不敏感［１］。将样本点均分为分区情况

基本一致的两份分别作为近似建模样本与验证样

本，以验证样本点代理模型预测值均方根误差最

小为目标，采用黄金分割法［１０］迭代搜索最优 Ｖｔ。
近似建模样本各点局部密度 ρ（ｘｉ）确定后，黄金
分割法搜索最优Ｖｔ的单步计算过程如下：
１）根据 Ｖｔ值计算近似建模样本点的核宽

度ｒｉ；
２）求解式（３）中λｊ与ｗｉ得代理模型ｓ（ｘ）；
３）根据代理模型 ｓ（ｘ）计算验证样本点预

测值；

４）验证样本点计算预测值均方根误差。
采用以上方法得图３对应样本点最优 Ｖｔ值

为１１７，对应核宽度如图５所示，代理模型与原
函数的对比如图 ６所示，二者均方根误差为

·１３１·
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０２５，吻合较好，表明给出的径向基函数最优核宽
度确定方法有效。

图５　最优样本点核宽度
Ｆｉｇ．５　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｋｅｒｎｅｌｗｉｄｔｈｏｆｅａｃｈｓａｍｐｌｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

图６　最优Ｖｔ值对应代理模型与原函数的对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌａｐｐｌｙｉｎｇ
ｏｐｔｉｍｉｚｅｄＶｔａｎｄｏｒｉｇｉｎａｌｍｏｄｅｌ

２　改进序列近似优化方法

２．１　序列近似优化方法基本流程

文献［１］建立了如图７所示的序列近似优化
方法基本流程，主要步骤为：①将设计空间线性映
射到ｎ维单位立方体内，采用拉丁超立方方法得
到初始采样点，并计算采样点目标函数与约束值；

②基于径向基函数构建目标函数与各约束值的代
理模型；③基于代理模型，求解样本点更新的优化
问题；④收敛判断。

２．２　采样点更新准则

一般优化问题可表述为如式（１１）所示形式：

图７　序列近似优化方法基本流程
Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｅｑｕｅｎｔｉａｌａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｏｂｊ＝ｍｉｎｆ（ｘ）　ｘｍｉｎ≤ｘ≤ｘｍａｘ
ｓ．ｔ．　ｇｉ（ｘ）≤０　　ｉ＝０，１，２，…，ｌ

　　ｈｊ（ｘ）＝０　　ｊ＝０，１，２，…，
{

ｍ

（１１）

式中，ｉ＝０表示无不等式约束，ｊ＝０表示无等式
约束。

最大距离加点准则是序列近似优化过程常用

的加点准则，可最大程度保证算法的探索能力。

令求解域中点 ｘ到所有样本点的最小距离
ｄｍｉｎ（ｘ）为：

ｄｍｉｎ（ｘ）＝ｍｉｎ（ （ｘ－ｘｉ）
Ｔ（ｘ－ｘｉ槡 ））　ｉ＝１，２，…，Ｎ

（１２）
最大距离加点准则以 ｄｍｉｎ（ｘ）最大为目标添

加样本点，该准则不区分可行域与非可行域。由

于实际问题中可行域范围往往远小于非可行域，

采用最大距离加点准则加入的点多为不可行解，

不利于提高代理模型对可行域的近似精度。因此

建立潜在可行域最大距离加点准则，将式（１１）中
各约束值代理模型珘ｇｉ（ｘ），珘ｈｊ（ｘ）定义的“可行域”
视为潜在的可行域，将式（１３）的最优解作为新的
样本点加入到模型中，避免在不可行域加入过多

无意义样本点。

ｄ＝ｍａｘｄｍｉｎ（ｘ）　ｘｍｉｎ≤ｘ≤ｘｍａｘ
ｓ．ｔ．　珘ｇｉ（ｘ）≤０　　ｉ＝０，１，２，…，ｌ

　　　珘ｈｊ（ｘ）＝０　　ｊ＝０，１，２，…，
{

ｍ

（１３）

为平衡算法的探索能力与开发能力，兼顾序

列近似优化过程的收敛速度与全局搜索精度，将

潜在最优加点准则与潜在可行域最大距离加点准

则同时使用。潜在最优加点将式（１４）的最优解
作为新的样本点加入到模型中。

珓ｆ＝ｍｉｎ珓ｆ（ｘ）　ｘｍｉｎ≤ｘ≤ｘｍａｘ
ｓ．ｔ．　珘ｇｉ（ｘ）≤０　ｉ＝０，１，２，…，ｌ

　　　珘ｈｊ（ｘ）＝０　ｊ＝０，１，２，…，
{

ｍ

（１４）

·２３１·
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采样点更新涉及式（１３）、式（１４）定义的两个
优化问题，皆采用粒子群优化算法求解。

２．３　收敛判定准则

按以下３个步骤判断算法是否收敛：
１）代理模型当前最优解ｘ（Ｎ）ｏｐｔ为可行解。
２）一定迭代步数Ｓｘｌ范围内，代理模型各步最

优解ｘ（ｉ）ｏｐｔ与当前最优解 ｘ
（Ｎ）
ｏｐｔ间最大距离不大于容

差Ｔｘ，代理模型各步最优解对应目标函数近似值
珓ｆ（ｉ）ｏｐｔ与当前值珓ｆ

（Ｎ）
ｏｐｔ间误差绝对值不大于容差Ｔ珓ｆ，即：
ｍａｘ（ｘ（Ｎ）ｏｐｔ －ｘ

（ｉ）
ｏｐｔ ）≤Ｔｘ

ｍａｘ（珓ｆ（Ｎ）ｏｐｔ －珓ｆ
（ｉ）
ｏｐｔ ）≤Ｔ珓{

ｆ

（１５）

式中，ｉ＝Ｎ－Ｓｘｌ＋１，Ｎ－Ｓｘｌ＋２，…，Ｎ－１。
３）代理模型目标函数近似值珓ｆ（Ｎ）ｏｐｔ与原型函数

ｆ（Ｎ）ｏｐｔ间误差绝对值不大于容差Ｔｆ，即：
ｆ（Ｎ）ｏｐｔ －珓ｆ

（Ｎ）
ｏｐｔ ≤Ｔｆ （１６）

以上三步皆满足时则近似序列优化收敛。

改进后的序列近似优化方法流程图如图 ８
所示。

图８　改进序列近似优化算法流程图
Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｅｎｈａｎｃｅｄｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

２．４　算例分析

Ｇｏｌｉｎｓｋｉ减速器优化设计问题是美国国家航
空航天局提供的一个多学科设计优化测试问

题［１１］，其目标函数为重量最小，共有７个设计变
量：齿轮面宽度 ｘ１、牙膜 ｘ２、小齿轮牙齿数目 ｘ３、
轴１长度ｘ４、轴２长度ｘ５以及轴１与轴２的直径
ｘ６和ｘ７。其数学模型表述如式（１７）所示。

ｆ（ｘ）＝０．７８５４ｘ１ｘ
２
２·ｍｉｎ（３．３３３３ｘ

２
３＋１４．９３３４ｘ３－

　４３．０９３４）－１．５０７９ｘ１（ｘ
２
６＋ｘ

２
７）＋

　７．４７７（ｘ３６＋ｘ
３
７）＋０．７８５４（ｘ４ｘ

２
６＋ｘ５ｘ

２
７）

ｓ．ｔ．ｇ１（ｘ）＝２７．０／（ｘ１ｘ
２
２ｘ３）－１≤０

ｇ２（ｘ）＝３９７．５／（ｘ１ｘ
２
２ｘ
２
３）－１≤０

ｇ３（ｘ）＝１．９３ｘ
３
４／（ｘ２ｘ３ｘ

４
６）－１≤０

ｇ４（ｘ）＝１．９３ｘ
３
５／（ｘ２ｘ３ｘ

４
７）－１≤０

ｇ５（ｘ）＝Ａ１／Ｂ１－１１００≤０

ｇ６（ｘ）＝Ａ２／Ｂ２－８５０≤０

ｇ７（ｘ）＝ｘ２ｘ３－４０≤０

ｇ８（ｘ）＝ｘ１／ｘ２≥５

ｇ９（ｘ）＝ｘ１／ｘ２≤１２

ｇ１０（ｘ）＝（１．５ｘ６＋１．９）／ｘ４－１≤０

ｇ１１（ｘ）＝（１．５ｘ７＋１．９）／ｘ５－１≤





























０

（１７）
式中：

Ａ１＝
７４５．０ｘ４
ｘ２ｘ( )

３

２

＋１６．９×１０[ ]６
０．５

，Ｂ１＝０．１ｘ
３
６；

Ａ２＝
７４５．０ｘ５
ｘ２ｘ( )

３

２

＋１５７．５×１０[ ]６
０．５

，Ｂ２＝０．１ｘ
３
７。

各设计变量取值方位如表１所示。

表１　Ｇｏｌｉｎｓｋｉ减速器设计变量取值范围
Ｔａｂ．１　ＤｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｖａｌｕｅｒａｎｇｅｉｎＧｏｌｉｎｓｋｉｒｅｔａｒｄｅｒ

设计变量 ｘ１ ｘ２ ｘ３
（整数）

ｘ４ ｘ５ ｘ６ ｘ７

上限 ３．６ ０．８ ２８ ８．３ ８．３ ３．９ ５．５

下限 ２．６ ０．７ １７ ７．３ ７．３ ２．９ ５．０

取初始采样点个数为９个，序列近似优化过
程潜在最优准则所加样本点目标函数值 ｆ（ｉ）ｏｐｔ与代
理模型在该点的相对误差 珓ｆ（ｉ）ｏｐｔ－ｆ

（ｉ）
ｏｐｔ ／ｆ

（ｉ）
ｏｐｔ如图 ９

所示。

所用方法在迭代至第４步，目标函数调用１５
次之后便搜索到全局最优解附近；迭代至１７步，
目标函数调用 ４２次后搜索到全局最优解：ｘ＝
［３５，０．７，１７，７．３，７．７１５３，３．３５０２，５．２８６７］Ｔ；代
理模型函数值与真实模型函数值的相对误差仅为

１０２×１０－９。文献［１２］提出的并行模拟退火单
纯形算法是目前搜索效率相对很高的智能优化算

·３３１·
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注：圆点为可行解；三角形为不可行解。

图９　Ｇｏｌｉｎｓｋｉ减速器优化问题目标函数
与误差收敛曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅｏｆｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅ
ｅｒｒｏｒｆｏｒＧｏｌｉｎｓｋｉｒｅｔａｒｄｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

法，该方法搜索到 Ｇｏｌｉｎｓｋｉ减速器优化问题最优
解附近约需调用１０００次原始模型。本文方法能
在保证全局搜索精度的前提下显著减少模型调用

次数，可大幅提高火箭外形设计优化问题求解

效率。

３　“天航二号”火箭外形快速设计优化

３．１　优化问题

根据总体要求与任务特点，“天航二号”火箭

气动布局为“—·”布局，总长为２０００ｍｍ，头
部长度为 ４５０ｍｍ，发动机长度取为 ３２０ｍｍ，弹
翼、空气舵皆为矩形，空气舵紧贴仪器舱后端面安

装，如图１０所示。“天航二号”满载质量为６０ｋｇ，
对应质心系数０５６，耗尽质量为５６ｋｇ，对应质心
系数为０５３。

图１０　“天航二号”火箭外形布局
Ｆｉｇ．１０　 ＴＨ－Ⅱ ｒｏｃｋｅｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

１）设计变量为：翼距头部距离、翼弦长、翼展
长、舵弦长、舵展长，取值范围依次为［１０００，
１２５０］、［１５０，１９０］、［３５０，５００］、［１００，１５０］、
［１５０，２００］（单位ｍｍ）。

２）目标函数：马赫数 Ｍａ为０３６８（对应速度
为１２５ｍ／ｓ）、攻角α为５°时配平阻力ＣｔｒｉｍＤ 最小。
３）约束条件：起飞纵横向静稳定裕度ｓｍ不小

于５％；马赫数Ｍａ为０３６８、攻角α为５°时配平升
力Ｌｔｒｉｍ不小于６００Ｎ，配平舵偏角δ

ｔｒｉｍ
ｚ 不大于１０°。

综上，“天航二号”火箭外形优化问题数学模

型为：

ｍｉｎｆ（ｘ）＝ＣｔｒｉｍＤ 　Ｍａ＝０．３６８，α＝５°

ｓ．ｔ．　ｇ１（ｘ）＝１２３０－ｘ１－ｘ２－ｘ４≥０

　　ｇ２（ｘ）＝ｓｍ≥５％　Ｍａ＝０．０５，α＝０°

　　ｇ３（ｘ）＝Ｌｔｒｉｍ≥６００　Ｍａ＝０．３６８，α＝５°

　　ｇ４（ｘ）＝δ
ｔｒｉｍ
ｚ ≤１０°　Ｍａ＝０．３６８，α＝５













°

（１８）
式中，ｇ４（ｘ）为几何约束。

３．２　优化结果与分析

优化过程气动特性计算采用工程方法［１３］完

成，取初始样本点为１００个，迭代至第３３步，原始
计算模型调用１６５次之后便搜索到全局最优解，
所用机时仅为１９０６ｓ（ＡＭＤＡｔｈｌｏｎ四核处理器，
主频２８ＧＨｚ），大大提高了设计效率。优化过程
目标函数收敛曲线如图１１所示，相对误差收敛曲
线如图１２所示，外形优化结果如图１３所示。需
要说明的是，式（１８）中约束条件与目标函数计算
分三步，依次为：先ｇ１（ｘ）和ｇ２（ｘ），然后ｇ３（ｘ）和
ｇ４（ｘ），最后ｆ（ｘ），图１１中三角形对应样本点因
其ｇ２（ｘ）值不满足约束，无须计算目标函数 ｆ（ｘ）
值，ｆ（ｘ）为人为给定值。

注：圆点为可行解；三角形与方行为不可行解。

图１１　火箭外形优化目标函数收敛曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅｏｆｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｆｏｒｒｏｃｋｅｔｓｈａｐｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图１４为采用本软件系统设计优化气动外形

·４３１·
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图１２　火箭外形优化相对误差收敛曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ

ｆｏｒｒｏｃｋｅｔｓｈａｐｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图１３　“天航二号”火箭外形优化结果
Ｆｉｇ．１３　ＴＨ－ＩＩｒｏｃｋｅｔｏｐｔｉｍｉｚｅｄｓｈａｐｅ

得到的“天航二号”火箭飞行试验概况，飞行试验

取得圆满成功，表明本文设计优化得到的“天航

二号”试验火箭静稳定性、操纵性、配平升阻力特

性等性能指标符合设计要求，满足工程需要。

４　结论

研究改进了序列近似优化方法，并将其应用

于火箭快速设计，主要研究工作和结论如下：

（ａ）总装后外形
（ａ）Ｓｈａｐｅａｆｔｅｒａｓｓｅｍｂｌｉｎｇ

　　（ｂ）点火出架
（ｂ）Ｆｉｒｉｎｇ

　　 （ｃ）开伞回收
（ｃ）Ｒｅｃｏｖｅｒｙｕｓｉｎｇｐａｒａｃｈｕｔｅ

图１４　“天航二号”火箭飞行试验概况
Ｆｉｇ．１４　ＴＨ－Ⅱ ｒｏｃｋｅｔｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔ

１）建立了含线性项的径向基函数，提高了其
对线性函数的近似能力；基于样本点的局部密度，

采用黄金分割法得到了最优总影响体积数值，进

而计算最优核宽度，仿真结果表明了该方法的有

效性。

２）建立了潜在可行域最大距离加点准则并
与潜在最优加点准则结合，兼顾了序列近似优化

算法的探索能力与开发能力；提出了序列近似优

化方法三步收敛判定准则；构建了改进序列近似

优化的算法流程；通过 Ｇｏｌｉｎｓｋｉ减速器优化设计
问题分析了算法性能，目标函数调用４２次后便搜
索到全局最优解，体现了良好的全局寻优能力与

搜索效率。

３）以“天航二号”火箭为例，建立了其外形优
化问题数学模型，采用改进的序列近似优化方法

迭代至第３３步，原始计算模型调用１６５次之后便
搜索到全局最优解，所用机时仅为１９０６ｓ，大大
提高了设计效率。“天航二号”火箭飞行试验取

得圆满成功，表明设计优化得到的“天航二号”试

验火箭各项气动性能指标符合设计要求，满足工

程需要。
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